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A : キャビティおよびノズルの断面積 
C : キャパシタンス 
Cp : 比熱 
e : 単位体積当たりの全エネルギ，または電荷素量 
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Pc : PTFE の特性圧力 
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Qrec,in : PTFE 内部で吸収される表面再結合エネルギ[W/m3] 
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rc : キャビティの最短半径（2.0 mm） 
R : 電気抵抗 
T : プラズマの温度 
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u : 流速 
 : シースの電位差 
 : 粘性によるエネルギ散逸[W/m3] 
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H : PTFE の結合エネルギ[J/kg] 
 : 比熱比 
 : アブレーションフラックス[kg/(m2s)] 
 : プラズマの抵抗率 
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0 : 固体 PTFE の密度 
 衝突断面積 
0 : 壁面摩擦応力 
添 字  
c : キャパシタ 
conv : 熱伝達 
cond : 熱伝導 
e : 電子 
h : 重粒子（イオンと中性粒子） 
i : イオン 
n : 中性粒子 
p : プラズマ 
s : PTFE 表面 
tran : 主放電回路のケーブル（電極含む） 





第 1 章 総論 
 
1-1 背景 






















Space X 社では世界初の再利用型打ち上げロケットである「Falcon 9」の開発が行われており，
2018 年 2 月 6 日には Falcon 9 を 3 基使用した「Falcon Heavy」の打ち上げ及びサイドブースタ



















発が活発化している．特に，近年では 50 kg 以下の超小型人工衛星が打ち上げられる件数が大















ステーションから放出する方式である．この方式は小型衛星放出機構（JEM Small Satellite Orbital 
Deployer：J-SSOD）や NASA で開発された放出機構に搭載された 1U（10 x 10 x 10 cm3）サイズ
の超小型人工衛星を補給機「こうのとり」により地上から国際宇宙ステーション（International 
Space Station：ISS）に運び，日本実験棟モジュール（Japanese Experiment Module：JEM）「きぼ
う」のエアロックシステム（JEM Airlock）とロボットアーム（JEM Remote Manipulator System：








図 1-1 相乗り方式 16 
 
表 1-1 重量別の人工衛星の分類 17 
重量 分類 




10-50 kg マイクロサット 
1-10 kg ナノサット 
1 kg 以下 ピコサット 
 



















































探査機に使用するエンジンである．図 1-3 に主な宇宙用推進機の性能を評価した図を示す 1,2． 
 
 





されるロケットは総重量の 90%以上が推進剤の重量である．また，静止軌道（高度 36,000 km）
まで自力で飛行しなければならない気象衛星などにも多く採用されているが，2006 年に運用を
開始した気象衛星「ひまわり 7 号」は総質量 4.65 t の内，約 2.9 t は推進剤であり，全体の 60%
を占める 28．その他，超小型人工衛星では「HODOYOSHI」衛星 1 号機（2014 年 11 月打ち上
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げ）や 3 号機（2014 年 6 月打ち上げ）には過酸化水素（60wt%）を推進剤とした小型一液式化




ンジンが採用され，約 7 年の歳月を費やしたが僅か 66 kg の推進剤で約 3 億 km 離れた小惑星
「イトカワ」を往復し地球に帰還した 32-35．また，超小型人工衛星「HODOYOSHI」衛星 4 号
機（2014 年 6 月打ち上げ）にはイオンエンジン，超小型深宇宙探査機「PROCYON」（2014 年
12 月打ち上げ）にはイオンエンジンとコールドガススラスタを統合した推進システムを採用し
た．PROCYON は姿勢制御にコールドガススラスタを，軌道遷移にイオンエンジンを使用し，














































スラスタ（Pulsed Plasma Thruster：PPT）が注目されている 41.66．詳細は第 2 章で説明する． 
 
1-3 超小型人工衛星プロイテレス 
 大阪工業大学では 2007 年に電気推進ロケットエンジン搭載小型スペースシッププロジェク








 2012 年にインド宇宙研究機関（Indian Space Research Organisation：ISRO）の PSLV-C21 ロケ
ットによりプロイテレス衛星 1 号機の打ち上げに成功した．その後，軌道上に投入され通信を
試みたが失敗に終わっている．図 1-4 に打ち上げられた 1 号機のフライトモデル（Flight Model：
FM）と表 1-2 に主な仕様を示す．1 号機のメインミッションは，電気推進ロケットエンジン PPT
による軌道遷移の実現であった．また，サブミッションとして関西地区，淀川域の観察，地球
環境の幅広いリモートセンシングを行う．搭載した PPT を図 1-5 に，仕様を表 1-3 に示す．1




る）は 5 Ns を達成した．図 1-6 に性能測定を行った結果を示す．また，漏電・磁場干渉の防止，




図 1-4 プロイテレス衛星 1 号機 FM 
 
表 1-2 プロイテレス衛星 1 号機の仕様 
Mass, kg 14.5 
Dimensions, mm3 300 x 300 x 300 
Altitude, km 670 
Orbit Sun-synchronous orbit 
 
 
(a) 分解図 (b) 写真 




表 1-3 プロイテレス衛星 1 号機搭載用 PPT の仕様 
Mass, g 142 Size, mm3 30 x 50 x 40 
Cavity length, mm 10.0 Cavity diameter, mm 1.0 
Ignitor hole diameter, mm 2.2 Ignitor hole position, mm 2.0 
Nozzle length, mm 19.0 Nozzle half angle, deg. 0 
Nozzle diameter, mm 7.0 Material body PC 
Material propellant PTFE Material cathode SUS304 
Material anode Copper Total Impulse, Ns 5.4Ns 
 
 
     
図 1-6 プロイテレス衛星 1 号機搭載用 PPT の性能 
 
 また，2010 年度よりプロイテレス衛星 2 号機の研究開発がスタートした．この 2 号機は 1 号
機と同様に電気推進機 PPT を搭載して，10 km 以上の軌道遷移を実証することをメインミッシ
ョンに据えている．そのために，衛星を 50 kg 級に大型化して太陽光パネルを貼り付ける面積
を増加させ，推進機で使用できる電力を増加させる．表 1-4 に主なプロイテレス衛星 2 号機の
仕様を示す 26.72．2 号機の詳細については第 7 章で説明する． 
 
表 1-4 プロイテレス衛星 2 号機の仕様 
Mass, kg 50.0 
Dimensions, mm3 500 x 500 x 480 
Electrical power, W 60 














用は 1 年間程度であるため，10 km 以上の軌道遷移を行うこととした．また，50 kg 級超小型衛
星がこの 10 km 以上の軌道遷移を達成する場合，推進機で発生させることが可能な総合的な推
力，トータルインパルスが 269 Ns 以上必要と，これが PPT の目標性能である． 




1) 数値シミュレーションと実験の両方により高推力を達成する単放電室型 PPT の考案 
2) 実用化を目指した長時間作動が見込まれる多放電室型 PPT システムの確立 
3) 1)と 2)を両立した PPT システム（実機モデル）の構築 
 
を行うことである． 







 上記 2)は，長期間の軌道遷移を行うには PPT システムの長時間作動が求められる．推進機に
おいて長時間作動を行うには推進剤供給機構が最も主流であるが，本研究で対象としている
PPT は推進剤供給機構が確立されていない．そのため，本研究では独自に長時間作動が見込ま
れる PPT システムを考案した．この PPT システムは主に機構や構造を確立するため，実験的
に試行錯誤を繰り返して基本モデルを構築した． 





級の超小型人工衛星プロイテレス 2 号機を想定しつつ，50 kg 以下の超小型人工衛星にも適用







第 2 章では，電気推進機の一種である PPT についてはこれまで研究されてきた歴史と共に，
他の研究室や企業で開発されている性能を比較しつつ概要や種類を紹介し，本論文で扱う電熱
加速型 PPT の特徴および動作原理，推進性能を表すパラメータなどを説明する．また，これか




第 4 章では，PPT の放電時に発生する非定常物理現象や推進性能を計算する本数値シミュレ
ーションについて説明し，使用している計算コードやスキームを示す．シミュレーションの整
合性確認にはプロイテレス衛星 1 号機に搭載した PPT と同様の条件で計算を行い，実験結果と
比較する． 
第 5 章では，高推力型 PPT を考案するため推進性能に依存する因子やパラメータを適宜変更
し，高い推進性能を達成する条件を考案する． 
第 6 章では，長時間作動型 PPT システムの機構や構造を構築するために実験的に試行錯誤を
行い，独自に長時間作動に特化した PPT システムを考案したので，それらの説明を行う． 
第 7 章では，本学で研究開発しているプロイテレス衛星 2 号機及び 50 kg 以下の超小型人工
衛星に搭載する際の課題や制約を述べ，第 5 章と第 6 章で考案・構築した結果を統合しつつ課
題等を満たした超小型人工衛星搭載用 PPT システムの実用化に向けて動作確認や熱による影
響を調査したので説明する． 




第 2 章 パルスプラズマスラスタ 
 
2-1 概要 









2) ウォームアップ時間はキャパシタに充電する時間のみで，1 秒以内で充電が完了する． 
3) ヒータ等が不要であるため，待機電力は必要ない． 
4) 部品点数が少なく，可動部が無いため信頼性が高く，打上げ時の衝撃や振動に強い． 
5) ON，OFF のみのディジタル制御で作動させることができる． 
6) 作動時の周波数・時間間隔が調節でき，消費電力を抑えることが可能である． 
 
 一般に PPT は，その加速原理，電極の形状・配置から 2 種類に大別される（表 2-1，図 2-1）． 
 
表 2-1 PPTの種類 73 










(a) 電熱加速型 PPT                           (b) 電磁加速型 PPT 
























詳しくは 2-1-2 項で説明する． 
 また，以下より詳細に PPT が研究されてきた歴史や主な性能，課題などについて紹介する． 
 
2-1-1 概要 
 PPT は 1960 年代にアメリカやソビエト連邦（Union of Soviet Socialist Republics：USSR）で研
究が始まり，1964 年に USSR より打ち上げられた火星探査機 Zond-2 の 3 軸制御用として PPT
が搭載された．これは宇宙機に搭載された世界初の電気推進機となった．日本でも L-4SC-3 号
機（1974 年）と ETS-IV（1984 年）に PPT が搭載され，宇宙空間で実証試験が行われた．これ
までに PPT は 20 基以上の衛星に搭載された実績があり，その一部を表 2-2 に示す．表からも
わかるように 1984 年以降 2000 年に入るまで衛星に搭載されていない．これは衛星や宇宙機が
大型化されてきたことで小型・軽量な PPT ではミッションが遂行できないため，一時に研究開




















表 2-2 PPT を搭載した衛星 
Year Mission Name & Sponsor/Builder 
1964 Zond-2（USSR） 
1968 LES-6（Fairchild MIT Lincoln） 
1974 SMS（Fairchild MIT Lincoln） 
1974 L-4SC-3（JAPAN） 
1975 LES 8&9（MIT Lincoln） 
1975 TIP-II（John Hopkins University） 
1981 NOVA（RCA Astro-Electronics） 
1981 37min Parabolic（Academia Sinica） 
1984 ETS-IV（JAPAN） 
2000 MightySat II.1（AFRL） 
2000 EO-1（Primex Aerospace） 
2005 STSAT-2（Satellite Center KAIST） 
2007 FalconSat-3（Air Force Research Lab.） 
2013 Wren（StaDoKo UG） 
2013 STRaND-1（SSTL） 
2013 CUSat（Cornell University） 
2014 MIKA-FKI PN2（Russian Academy of Science） 
2016 Aoba VELOX III（KIT） 
2017 PEGASUS（Fachhochschule Wiener Neustadt） 
2018 Aoba VELOX-IV（KIT） 
 
2-1-2 電極形状 
 表 2-3 は，実際に衛星へ搭載された PPT や販売されている PPT，現在研究されている PPT で
性能が報告されているものをまとめた表である．LES 6 から FalconSat 3 までが衛星に搭載され
た PPT（記載している名称は衛星の名前）であり，PPUCAP（Mars Space Ltd.，Clyde Space Ltd.，
University of Southampton が開発）と BmP-220（Busek Co. Inc.が開発）は販売されている PPT で
ある 89.90．それ以下については，PPT を研究している大学が保有している PPT である．TMU-
PPT-50P（エネルギ 50 J で作動する平行平板型の PPT）や TMU-PPT-5C（エネルギ 5 J で作動す
る同軸型の PPT）は首都大学東京で研究が進められている PPT の名称である 20．また，表 2-3
に示した PPT の性能を同軸型（電熱加速）と平行平板型（電磁加速）に分けて図 2-2 にまとめ，




すなわち推力電力比[µN/W]を表している．この図から電磁加速型は推力電力比 20 µNs/J 以下
で，比推力 1,500 s 以下，推進効率 10%以下を達成していることがわかる．一方，電熱加速型は
推力電力比 60 µNs/J 以下で，比推力 800 s 以下，推進効率は 10%以下を達成している．以上か
ら電磁加速型は低推力電力比，高比推力型であり，電熱加速型は高推力電力比，低比推力型で
あることが確認できる．推進効率については PPT より様々であるが，電熱加速型の方が一定水














































LES 6 Parallel 17 300 2.9 
SMS Parallel 20 400 4 
LES 8&9 Parallel 19 1450 13 
TIP-II Parallel 19 850 7.8 
NOVE Parallel 20 543 5.31 
37min Parabolic Parallel 16 280 2.3 
ETS-IV Parallel 13 300 1.92 
MightySat II.1 Parallel 17.4 1150 9.8 
EO-1 Parallel 15 1400 8 
SASAT-2 Parallel 14 800 1.34 
Zond 2 Coaxial 40 410 8.04 
FalconSat-3 Coaxial 40.8 827 8.4 
Mars Space Ltd. PPTCUP Parallel 20 600 6 
Busek Co. Inc. BmP-220 Coaxial 13.3 536 - 
TMU-PPT-50P Parallel 19.9 2744 26.6 
TMU-PPT-5P Parallel 9.64 1255 5.9 
Beihang Univ. Parallel 15.9 997 7.9 
Beijing IT Parallel 22.7 874 12.2 
Washington Univ. Parallel 11 483 2.5 
NASA Glenn R. C. Parallel 13 1660 10 
TMU-PPT-50C Coaxial 106 300 15.6 
TMU-PPT-5C Coaxial 60.8 258 7.7 
Tokyo Univ. Coaxial 35.7 509 8.93 









図 2-2 様々な PPT の性能評価 
 
2-1-3 推進剤 
 これまで衛星へ搭載され実用化されてきた PPT の推進剤は全て PTFE である 73．その一方で
現在，世界各国で固体のみならず液体や気体の推進剤が検討され，研究が進められている．各





















































ている．その他，Tony らはフッ素系樹脂であり，液体でもある PFPE と空気を推進剤にした液









































 本研究では，同軸型の電熱加速型 PPT を対象としていることから電熱加速型を基に PPT の
加速原理について説明する 1.2． 
 
1) キャパシタ（Capacitor）に数 kV の主放電電圧を充電する．この時の充電エネルギのことを
初期エネルギ[J]といい，PPT の性能を決める重要なパラメータである．初期エネルギはキ
ャパシタを使用していることから電荷 Q を電圧 V で積分して求めることができる．電荷
Q=CV であり，C は静電容量．よって， 
 




















的加速を受け，下流に加速・排出され，その反作用により推力を得る．（図 2-2 (c)） 
4) 上記などの過程が終了すればもう一度キャパシタに主放電電圧を充電し，一連の作動を繰
り返して連続的に作動を行う．主放電の充電回路および放電回路の時定数は，それぞれ 0.5
から 1.5 s 程度（キャパシタの性能に依存する）及び数 µs であるため，充電回路に高電圧
スイッチなどを設ける必要はない．放電はピークで数 kA，幅十 µs 程度のパルス状電流で
あり，数 J 程度の充電エネルギにおいても，プラズマへのエネルギ供給は瞬間的に MW の
オーダーとなる．（図 2-2 (d)） 
 
     
(a) (b) 
 
     
(c) (d) 
図 2-4 電熱加速型 PPT の作動原理 
 
2-3 性能評価パラメータ 




















































































図 2-5 主放電回路の等価回路とエネルギ流れ 
 





 𝜂𝑡𝑟𝑎𝑛 = 𝐸𝑖𝑛 𝐸0  ⁄  (2.4) 
 
















𝐸𝑖𝑛 = ∫ 𝑅𝑝𝐽









失の合計である．J は放電電流，R は直流抵抗，L はインダクタンスを表し，添字 p はプラズ
マ，tran は回路のケーブル（電極含む），c はキャパシタンスを表す．RC は一般に等価直列抵
抗（Equivalent Series Resistance：ESR）と呼ばれている．式(2.8)の右辺第 1 項はプラズマのジュ
ール加熱に使われたエネルギ，第 2 項は電磁加速に使われたエネルギを表す．電熱加速型 PPT
においては第 1 項が支配的であると考えられる．ここで本研究では，投入エネルギを決定する
















𝐸𝑖𝑛 = 𝐸0 − ∫(𝑅𝑡𝑟𝑎𝑛 + 𝑅𝑐) 𝐽
2𝑑𝑡 (2.11) 
 
















年間程度であるため，10 km 以上の軌道遷移を行うこととした． 






移にはホーマン軌道とスパイラル軌道の 2 種類がある 1.106． 
 
  
(a) ホーマン軌道            (b) スパイラル軌道 




















ここで，G（= 6.6 x 10-11[N・m2/kg2]）は万有引力定数，Meは地球の質量，Msは衛星本体の質量































と表すことができる．本研究では 50 kg 級の超小型人工衛星に搭載することを最初の目標とし
ているため，50 kg 級の超小型人工衛星が投入される軌道高度 R0である 600 km から軌道高度
の上昇を行うと仮定して軌道計算を実施する．まず，式(2.16)を用いて 600 km から 700 km の
範囲で 10 km ごとの軌道周回速度を算出した．その結果を表 2-4 にまとめる．ただし，地球半
径は 6378 km とした． 
 
表 2-4 軌道周回速度の算出 
Orbital altitude，km Orbital radius，km Orbital lap speed，m/s 
600 6978 7514.4 
610 6988 7509.0 
620 6998 7503.6 
630 7008 7498.3 
640 7018 7492.9 
650 7028 7487.6 
660 7038 7482.3 
670 7048 7477.0 
680 7058 7471.7 
690 7068 7466.4 
700 7078 7461.1 
 
次に，投入軌道高度 R0から目標軌道高度 R1 に到達するために必要な力積 I を算出する．必要
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な力積 I は次式で求められる． 
 
 𝐼 = 𝑀𝑠∆𝑉 = 𝑀𝑠(𝑉0 − 𝑉1) (2.17) 
 
ここで，ΔVは速度増分，V0は R0での軌道周回速度，V1は R1での軌道周回速度である．式(2.17)
及び表 2-4 を用いて，600 km から 700 km の範囲で 10 km の軌道変更毎に必要な総力積を算出
した．その結果を表 2-5 にまとめる．ただし，衛星の重量は 50 kg を想定しているため Ms = 50 
kg とする． 
 
表 2-5 必要な力積の算出 
Orbital altitude，km Orbital lap speed，m/s ΔV, m/s I, Ns 
600 7514.4 - - 
610 7509.0 5.4 269 
620 7503.6 10.7 537 
630 7498.3 16.1 805 
640 7492.9 21.4 1072 
650 7487.6 26.8 1339 
660 7482.3 32.1 1605 
670 7477.0 37.4 1870 
680 7471.7 42.7 2135 
690 7466.4 48.0 2400 
700 7461.1 53.3 2664 
 
 結果，50 kg 級の超小型人工衛星を 10 km 以上軌道遷移させるには 269 Ns のトータルインパ
ルスを発生させる必要がある．プロイテレス衛星 1 号機に搭載された PPT システムで達成でき




打上げられた超小型人工衛星「ほどよし」4 号機には消費電力 27 W のイオンエンジンが搭載
され，同年に超小型深宇宙探査機「PROCYON」には 38 W のイオンエンジンとコールドガスス
ラスタの統合型推進システムが搭載された 36．これ以外に現在販売されている推進機やこれま
で超小型人工衛星に搭載されてきた推進機の電力を調査し 24.36.39.40.107，現在の太陽電池パネル
の発電能力及びバッテリの能力と搭載スペースを考慮すると 50 kg 級超小型衛星では推進機シ





「ほどよし」衛星や「PROCYON」探査機などを参考に，一辺 300 mm 四方の立方体と質量 10 
kg 以下に設定し，開発を行うこととした． 
 以上から本研究では軌道遷移の目標として約 10 km 以上の軌道遷移が達成できる，すなわち














図 3-1 実験装置の概要 
 
3-2 PPTシステム 

















図 3-2 実験用 PPT ヘッド 
 
3-2-2 主放電用キャパシタ 
 本研究で使用する主放電用エネルギを蓄えるキャパシタを図 3-3 に示す．図に示すキャパシ
タは双信電機社製のマイカペーパキャパシタ（型番：CMP91B202155K-02）である．仕様を表
3-1 にまとめる．本研究では，第一に 50 kg 級超小型人工衛星へ搭載する 30 W 級 PPT システム
を構築することが目的である．基本的に，約 1 Hz 間隔で作動させることを考えていることから
30 
 
1 号機搭載用 PPT システムと同様の充電電圧 1,800 V において約 30 J を生み出せる静電容量に
なるように図 3-3 のキャパシタを 13 枚並列接続させ，静電容量 19.5 µF として初期エネルギ
31.59 J とした． 
 
 
図 3-3 マイカペーパキャパシタ 
 
表 3-1 マイカペーパキャパシタの仕様 
Capacitance, µF 1.5 
Inductance, nH 30 
Withstand voltage, V 2,000 
Mass, g 180 










 主放電用電源装置には，出力電圧 0-2 kV，出力電流 100 mA のマクセレック社製の直流高圧





図 3-4 直流高圧電源 
 
(b) イグナイタ用電源 
 主放電は PPT ヘッドの陰極付近に取り付けられたイグナイタによるイグニッション放電に
より誘発される．イグナイタ用電源回路はキャパシタ 10µF x 4 並列，整流後の印加電圧は 141 

















PPT 専用のパワープロセッシングユニット（Power Processing Unit：PPU）を開発している．現
在，PPU はエンジニアリングモデル（Engineering Model：EM）を経て，フライトモデル（Flight 
Model：FM）の開発まで完了している．開発した PPU-FM の写真を図 3-6 に示し，その仕様を
表 3-2 にまとめる． 
 
 
図 3-6 PPU-FM 
 
表 3-2 PPU-FM の仕様 
Size, mm3 120 x 185 x 39 
Mass, g 487 
Electric power consumption, W average 30 
Input voltage, V 28±4 
Charge time, s < 1.5 
Output voltage, V 
to Capacitor 1,800 
to Ignitor 3,000 
Operation frequency, Hz 0.67 
Number of ignitor 7 
 
 人工衛星で PPU を使用する場合は，搭載するオンボードコンピュータ（On Board Computer：
OBC）から作動指示を行う．地上試験では PPU 専用の地上支援装置（Grand Support Equipment：
GSE）を用いて，PPU の作動電圧の印加と作動指示を行う．GSE の写真を図 3-7 に，人工衛星
搭載用電源装置を使用する際の概略図を図 3-8 に示す．図 3-8 に示す MDR は本研究で考案し
た超小型人工衛星搭載用の PPT である多放電室型 PPT（Multi Discharge Room type PPT：MDR-
PPT）のことで，詳しくは第 6 章で説明をする．MDR_S は本研究で考案した超小型人工衛星搭
載用 PPT システムを，MDR_PPU_A は PPT システム内の電源供給装置 PPU を，MDR_CAP_A
は PPT システム内の主放電用キャパシタを，MDR_H_A は PPT ヘッド（プラズマを噴射する
33 
 
PPT 本体）を，S-PPT は単放電室型 PPT を表している． 
 
 
図 3-7 本 PPU 専用の GSE 
 
 




で構成されている（図 3-9）．真空チャンバの長さは 1.25 m，直径は 0.6 m で，内部には 3-4 項
で記述する推進性能測定装置（1.0 m 以上の垂直振り子型スラストスタンド）が収納できる縦






び補助排気には ALCATEL 社製のロータリーポンプ TYPE 2033（図 3-11 (a)）を使用している．
このロータリーポンプの排気速度は 125 L/s である．高真空排気（10 Pa以下）においては大阪
真空機器製作所製のターボ分子ポンプ TH3000（図 3-11 (b)）を使用している．このターボ分子




図 3-9 真空排気系の概略図 
 
 
図 3-10 縦型真空チャンバ 
 
  
(a) ロータリーポンプ           (b) ターボ分子ポンプ 






























ドの概略を図 3-12 に示す．スラストスタンドは，主に以下の構成となっている． 
 








図 3-12 インパルスビット測定装置の概略図 
 
垂直振り子部は支持台に固定された 2 点のニードルで支えられ，PPT が作動（プラズマを噴
射）することで，それらを結ぶ軸周りに振り子部が発生した力積で振れる．この時の振幅を変
位系で測定し，インパルスビットを計測する．本変位計にはエミック株式会社渦電流式変位計
（型番：502-F）を使用した．この変位計の写真を図 3-13 に，その仕様を表 3-3 に示す．また，
変位計が出力する電圧の測定にはアジレント・テクノロジー株式会社製のオシロスコープ（型








表 3-3 渦電流式変位計の仕様 
Model 502-F 
Measurement Range, mm 0.2-2.0 
Resolution, µm 1 
Output Voltage, mV/µm 1 
Output Impedance, Ω 100 
Frequency response, kHz < 20 
Input Voltage, V DC±12±10% 
Electric power consumption, W 1.2 
 
 
図 3-14 オシロスコープ 
 
表 3-4 オシロスコープの仕様 
Model MSOX4104A 
Band Width, GHz 1 
Maximum Sample Rate, GS/s 5 
Input Impedance, MΩ 1 
Voltage Range 1mV/div - 5V/div  













図 3-15 電磁ダンパ 
 
次に，本スラストスタンドによる微小インパルスビットの測定原理を説明する．垂直振り子
部の模式図を図 3-16 に示す． 
 
 
図 3-16 垂直振り子部の模式図 
 












































 𝐿𝑔 = 𝐿𝑡 −
𝑀0
𝑀𝑡 + 𝑀0




 𝑥(𝑡) = 𝐿𝑠𝜃(𝑡) = 𝐴 sin 𝜔𝑛 𝑡 (3.6) 
 



















ンパルビットを与えたときの振り子部の振幅）を算出し，その結果を図 3-17 に示す． 
 
 
図 3-17 スラストスタンドの敏感度とカウンターウェイトの関係 
 





 次に，スラストスタンドの校正について図 3-18 を用いて説明する． 
 



































図 3-18 スラストスタンド校正の概略図 
 



























図 3-19 校正の様子 
 
 
図 3-20 校正結果 
 
3-5 マスショット測定装置 














































図 3-21 電子天秤 
 
表 3-5 電子天秤の仕様 
Model AT201 
Readability, mg 0.1 
Size, mm3 241 x 433 x 289 
Weight, kg 9.3 
 
3-6 予備実験 
 上記に記述した PPT システム（電源装置は地上試験用を使用した）の作動確認及び安定作動
領域の調査，本実験装置による推進性能の測定のために予備実験を行った．実験条件を表 3-6
に示す．本 PPT ヘッドは放電室長さを自由に調節できるため放電室長さ 10-25 mm の 5 mm 刻










表 3-6 実験条件 
Cavity length, mm 10/15/20/25 
Cavity diameter, mm 1/2/3/4/5 
Nozzle length, mm 18 
Nozzle diameter, mm 20 
Capacitance, µF 19.5 
Charging voltage, kV 1.8 
Stored energy, J 31.59 
 
 表 3-7 に作動回数を確認した実験結果を，図 3-22 に作動が確認された条件のインパルスビッ
トを示す．本研究では 350 ショットまでの 50 ショット毎に 5 ショットでインパルスビット測
定装置によりインパルスビットを計測して，それを平均化して初期性能，初期インパルスビッ
トとしている．そのため，本実験では 350 ショットまでの連続作動実験を行いました．実験結
果から放電室直径 1 mm と 2 mm では作動が確認されなかった．また，放電室直径 3 mm では
350 ショットまで作動を確認したが，ミスショット（イグニッション放電はしているが主放電
は発生していない）についても確認され，初期エネルギ 30 J の条件では安定した作動が見込ま





表 3-7 実験結果（作動回数の確認） 
Cavity diameter, mm 
Cavity length, mm 
10 15 20 25 
1 - - - - 
2 - - - - 
3 350 350 350 350 
4 350 350 350 350 













径が 2 mm 以下の条件では作動が確認できず，3 mm の条件では作動は確認されたがミスシ









第 4 章 数値シミュレーション 
 
4-1 はじめに 























 これまでに PPT に関する様々な数値シミュレーションが存在している．しかし，そのほとん
どが電磁加速型 PPT を対象にしたシミュレーションが多く，電熱加速型 PPT を対象にするシ
ミュレーションは少ないが，Keider らは放電によるキャビティ内プラズマのジュール加熱，シ
ースを考慮した熱伝達及び PTFE の昇華を非定常モデルで計算するモデルを提案した 113．その












星に搭載可能な PPT 実機の設計指針に用いる． 
 
4-2 仮定とシミュレーションモデル 
 本数値シミュレーションにおける仮定は大きく 2 つに分けることができる．一つがプラズマ
流に関する仮定ともう一つが放電現象に関する仮定で，それぞれを以下に示す．また，本研究
で用いるシミュレーションモデルの概略図を図 4-1 に示す． 
 
1) プラズマ中では局所熱平衡(Local Thermodynamic Equilibrium: LTE)が成立する． 
 
 Te=Ti=Tn=T (4.1) 
 
ここで，Te は電子温度，Ti はイオン温度，Tn は中性粒子温度である．ただし，固体推進剤
（PTFE）表面近傍においては，式(4.1)は成立しないとする． 
 
2) 電離は 1 価の電離のみを考慮し，電離平衡状態にあるとする． 
 




























 (𝐿𝑡𝑟𝑎𝑛 + 𝐿𝑐)?̈? + (𝑅𝑡𝑟𝑎𝑛 + 𝑅𝑐 + 𝑅𝑝)?̇? +
𝑄
𝐶
= 0 (4.2) 








































































































d は粒子の存在比(C:F=1:2)を考慮した重粒子の平均直径（値は 6.88 x 10-20 m2）である．lnΛは
クーロン対数であり，次式で計算される． 
 































ここで，h はプランク定数，(g+/gn)は 1 価イオンと基底単位の退縮度の比（値は 1.3）118，Eiは
PTFE を完全分解し炭素原子イオンや水素原子イオンに電離させるために使われる平均電離電
圧(Ei=15.3666 eV)，meは電子の質量(me=9.109 x 10-31 kg)，k はボルツマン定数である．また，プ
ラズマの圧力 p は状態方程式から，次式のように表される． 
 





流体の支配方程式である式(4.51)，(4.52)，(4.53)，(4.54)により ρ と p が与えられると，式(4.7)















Kn < 0.01         ：連続流 














えば電子数密度，中性粒子数密度ともに 1024 m-3 程度で 1 eV の熱平衡状態にある比較的高密
度・高圧のプラズマにおいても，電子のエネルギ伝達に関する平均自由距離は約 1.3 mm であ














































































向かう熱フラックス qe,in，qi,in及び qn,inは以下の式で表される． 
 




2 + 𝑣2 + 𝑤2) − 𝑒𝜙] 𝑓(𝑢, 𝑣, 𝑤)𝑑𝑢𝑑𝑣𝑑𝑤 (4.14) 




2 + 𝑣2 + 𝑤2) + 𝑒𝜙] 𝑓(𝑢, 𝑣, 𝑤)𝑑𝑢𝑑𝑣𝑑𝑤 (4.15) 
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2 + 𝑣2 + 𝑤2)] 𝑓(𝑢, 𝑣, 𝑤)𝑑𝑢𝑑𝑣𝑑𝑤 (4.16) 
 
ここで，v は電子熱速度の固体表面に垂直な成分，u，w は電子熱速度の固体表面に平行な成分




−∞ < 𝑢, 𝑤 < ∞ 
(2𝑒𝜙 𝑚𝑒⁄ )












−∞ < 𝑢, 𝑤 < ∞ 





 𝑞𝑖,𝑖𝑛 = 𝜑𝑖 ∙ (2𝑘𝑇𝑖 + 𝑒𝜙) (4.20) 








𝑞𝑗,𝑜𝑢𝑡 = 𝜑𝑗 ∙ 2𝑘𝑇𝑗,𝑜𝑢𝑡   (𝑗 = 𝑖, 𝑛) 














,     (𝑗 = 𝑖, 𝑛) (4.24) 
 
ここで，Ej, in及び Ej, outは，それぞれ，入射粒子および反射粒子 1 個当たりのエネルギ，Esは表
面温度 Tsを反射粒子 1 個当たりのエネルギに換算したものである．即ち， 
 
 
𝐸𝑗 = 𝑞𝑗 𝜑𝑗⁄ ,     (𝑗 = 𝑖, 𝑛) 






 𝑞𝑒 = 𝜑𝑒 ∙ 2𝑘𝑇𝑒 (4.26) 
 𝑞𝑖 = 𝑎𝑖𝜑𝑖[2𝑘(𝑇𝑖 − 𝑇𝑠) + 𝑒𝜙] (4.27) 















 𝜇 = 𝑀 𝑚⁄  (4.30) 
 









 放電室半径方向の温度分布の概略図を図 4-2 に示す． 
 
 
図 4-2 放電室半径方向の温度分布の概略図 
 
 電子と重粒子は質量差が大きいため，電子のエネルギ伝達に関する平均自由距離eEは，例え

































表面近傍のイオンの温度 Ti,w と中性粒子の温度 Th,w はほぼ等しいと考えられる．従って，表面
付近では局所熱平衡は成立しない． 
 













 クヌッセン層の表面から PTFE 表面に向かう重粒子による熱伝達エネルギフラックスは次式
となる． 
 
















 𝐾ℎ = 𝐾𝑖 + 𝐾𝑛 =
3𝑘2𝑇ℎ
2𝑚𝑖
(𝑛𝑒𝜏𝑖𝐸 + 𝑛𝑛𝜏𝑛𝐸) (4.36) 
 𝐾ℎ,𝑤 = 𝐾𝑖,𝑤 + 𝐾𝑛,𝑤 =
3𝑘2𝑇ℎ,𝑤
2𝑚𝑖





 𝜏𝑖𝐸(,𝑤) = 1 𝜈𝑖𝐸(,𝑤)⁄  (4.38) 

















(𝑛𝑛(,𝑤)𝜎𝑛−𝑛𝐸 + 𝑛𝑖(,𝑤)𝜎𝑖−𝑛𝐸) (4.41) 
 
ここで，i-n E とn-n E はイオン-中性粒子間及び中性粒子同士のエネルギ伝達に関する衝突断面
積を表し，ともに 6.88 x 10-20 m2とした． 
 式(4.34)と式(4.35)を等しく置き，式(4.33)と連立することにより，Th,wと nn,wが求められる． 
 
4-3-7 固体推進剤内部の熱伝導 
 PPT におけるプラズマから固体推進剤への熱供給は数十s 以下で終了するため，固体推進剤











































  (4.43) 
 
ここで，は熱伝導率，PTFEは固体推進剤の密度，Cpは固体推進剤の比熱である．表面再結合
による放射エネルギは次式で決まる分布により PTFE に吸収される． 
 
 𝑄𝑟𝑒𝑐,𝑖𝑛 = 𝑞𝑟𝑒𝑐𝐶1𝑒𝑥𝑝(−𝐶1𝑟) (4.44) 
 
ここで，Qrec,inは PTFE 内部の単位時間・単位体積に吸収されるエネルギ，C1は厚み t1における
透過率 T1から決まる値である． 
 
 𝐶1 = − ln(𝑇1) 𝑡1⁄  (4.45) 
 
運動エネルギ(1/2)mev2を持つ 1 個の電子が 1 価イオンと再結合するときに放出される電磁エネ
ルギの波長は，およそ h=(1/2)mev2+Eiと考えられる．電子のエネルギは分布しているため，再
結合の放射は連続スペクトルとなるが長波長側では(1/2)mev2=0 すなわち，波長は光速を c とし
てmax=hc/Eiより短い範囲に分布し，maxは 0.1 m 程度である．参照できる PTFE の透過率がな




潜熱の影響は，PTFE がゲル化する温度 600 K まで上昇した後，単位体積に投入される熱量が






























































 推進剤 PTFE 表面の反射率を 0 と仮定して，表面再結 PFE 表面へのエネルギフラックスは，
1 価電離の電離電圧 Viを考慮して次式で計算した． 
  





















{A(ρu2 + p)} = p
∂A
∂x















































































  (4.56) 











ここで，レイノルズ数 Re，抵抗係数，相当半径 a は次の様に定義されている． 
 
 𝑅𝑒 =



























ここで，i とn は，それぞれ，イオン及び中性粒子の（運動量伝達の）平均自由距離，i とn
は，それぞれ，イオン及び中性粒子の（運動量伝達の）平均衝突時間である． 
 
ii) Re≥2500 の時 
 

























図 4-3 ノズル出口における発散の模式図 
 
4-3-15 計算スキーム 
 流れ場は TVD マコーマック(Total Variation Diminishing MacCormack)法 123.124，放電回路はル
ンゲ－クッタ(Runge-Kutta)法により計算した．式(4.7)，式(4.8)の連立および式(4.37)，式(4.38)の














図 4-4 本数値計算のフローチャート 
 




ンの妥当性を確認する．この実験データにはプロイテレス衛星 1 号機に搭載された PPT システ








表 4-1 プロイテレス衛星 1 号機搭載用 PPT の実験及び計算条件 
Cavity length, mm 10.0 
Cavity diameter, mm 1.0 
Nozzle length, mm 23.0 
Nozzle diameter, mm 20.0 
Capacitance, µF 1.5 
Charging voltage, kV 1.8 
Inductance, µH 0.35 














1) 本研究で使用する数値シミュレーションのモデル概略図や構成，計算コードなどを 4-3 項
で説明した． 
 








第 5 章 高推力型パルスプラズマスラスタ 
 
5-1 はじめに 
 本研究の目的である 50 kg 級超小型衛星による 10 km 以上の軌道遷移を行うにはトータルイ








1（1 秒） 269 
60（1 分） 4.48 
600（10 分） 448.33 m 
3,600（1 時間） 74.72 m 
43,200（半日） 6.23 m 
86,400（1 日） 3.11 m 
604,800（1 週間） 444.78 µ 
1,209,600（半月） 222.39 µ 
2,592,000（1 ヶ月） 103.78 µ 
5,000,000（2 か月） 53.8 µ 
15,768,000（半年） 17.06 µ 




















 電熱加速型 PPT において推進剤内径形状，すなわち放電室形状は最も推進性能を左右すると
いっても過言ではない．気体力学的に推力を生み出すことから放電室内部の現象は非常に重要




表 5-2 放電室形状の変更に関する計算条件 
Cavity length, mm 10/20/30/40/50/60/70/80/90/100 
Cavity diameter, mm 4/5 
Nozzle length, mm 20 
Nozzle half angle, deg. 0 
Capacitance, µF 19.5 
Charging voltage, kV 1.8 
Stored energy, J 31.59 
Inductance, µH 0.189 
Resistance, mΩ 9.84 
 
 計算の結果を図 5-1 から図 5-5 に示す． 
 図 5-1 に放電室直径毎のインパルスビットと放電室長さの関係を示す．縦軸にインパルスビ
ットを，横軸に放電室長さを表す．計算の結果，放電室長さ 50 mm まではインパルスビットは
増加したが，放電室長さ 60 mm 以降ではインパルスビットが低下することがわかった．また，
放電室直径は大きいほうが比較的インパルスビットが低い結果を示した．最も高いインパルス
ビットを示したのは放電室直径 4 mm と放電室長さ 50 mm の条件で 2,320 µNs，最も低いイン
パルスビットを示したのは放電室直径 5 mm と放電室長さ 10 mm の条件で 1,530 µNs．インパ
ルスビットはマスショットと排出速度，様々な損失により決定する．後に詳しく説明するが，
図 5-2 に示すように放電室長さが増加することでマスショットは増加することがわかる．その
ため，放電室長さ 50 mm まではインパルスビットが増加した．しかし，図 5-1 では放電室長さ
60 mm 以降でインパルスビットは低下した．この理由はエネルギ損失が影響しているためであ
り，これを証明するために放電室直径 4 mm において加速効率を確認した．まず，図 5-6 に放
68 
 











放電室長さ 40 mm において圧力が最大になっていることからもインパルスビットの結果は概
ね圧力に依存していることがわかる． 













 図 5-4 に放電室直径毎の推進効率と放電室長さの関係を示す．計算の結果，放電室長さ 30 
mm まで推進効率は増加傾向にあるが，放電室長さ 40 mm 以降では低下した．また，放電室長
さ 50 mm まで推進効率は放電室直径 4 mm が直径 5 mm を上回っていたが，放電室長さ 60mm
以上では直径 5 mm の方が上回った．式(2.6)に示すように推進効率は輸送効率と加速効率の積
でもある．このことからキャパシタに蓄えられたエネルギである初期エネルギが投入エネルギ
になり，その後推進エネルギに変換される．図 5-8 に示した結果から輸送効率に対する加速効
率の割合が放電室長さ 30 mm 付近で低下しており，エネルギ損失により推進性能が低下したと
考えられる． 
 10,000 ショットの連続作動を想定した計算を行い，放電室直径の拡大量を求めた結果を図 5-











インパルスを計算した結果を図 5-10 に示す．計算の結果，放電室長さ 50 mm までトータルイ
ンパルスは増加傾向にあるが，放電室長さ 60 mm 以降ではトータルインパルスは低下した．ま
た，放電室直径が小さい方が全体的にトータルインパルスは大きく算出された．インパルスビ





































































































































































(c) 放電室直径 5 mm 






























































































































































































表 5-3 に計算条件を示す． 
 
表 5-3 ノズル形状の変更に関する計算条件 
Cavity length, mm 50 
Cavity diameter, mm 4 
Nozzle length, mm 5/10/15/20/25/30/35/40 
Nozzle half angle, deg. 0/15/30/45 
Capacitance, µF 19.5 
Charging voltage, kV 1.8 
Stored energy, J 31.59 
Inductance, µH 0.189 
Resistance, mΩ 9.84 
 
 計算の結果を図 5-11 から図 5-14 
 図 5-11 にインパルスビットとノズル長さの関係を示す．ストレートノズルはノズル長さが増
加することでインパルスビットは低下する．ノズル半頂角 15 deg.の場合ではノズル長さ 15 mm
までインパルスビットは増加するが，長さ 20 mm からインパルスビットは低下する．その他，
ノズル半頂角 30 deg.と 45 deg.についてはノズル長さ 10 mm までインパルスビットは増加する
が，長さ 15 mm からインパルスビットは極端に低下する．ストレートノズルの場合，ノズル長
さが増加することでプラズマ流体がノズルとの摩擦や損失により流速が低下しインパルスビ





 図 5-12 にマスショットとノズル長さの関係を示す．すべてのノズル形状でほぼ同等の値を
示しており，約 660-740 µg となった．ノズル形状が変化することで流速や圧力などに影響はあ
るが，昇華量については，ほぼ影響がないことを確認した． 














トータルインパルスとノズル長さの関係を示す．図 5-15 は 10,000 ショットの連続作動を算出
した結果である．ノズル長さが短い場合は半頂角が大きい方がトータルインパルスも大きく，











































































































































































表 5-4 10 J における計算条件 
Cavity length, mm 50 
Cavity diameter, mm 4 
Nozzle length, mm 20 
Nozzle half angle, deg. 0 
Capacitance [µF] x Charging voltage [kV] 20.0 x 1.0/8.89 x 1.5/5.0 x 2.0/3.2 x 2.5/2.22 x 3.0 
Stored energy, J 10 
Inductance, µH 0.189 





表 5-5 30 J における計算条件 
Cavity length, mm 50 
Cavity diameter, mm 4 
Nozzle length, mm 20 
Nozzle half angle, deg. 0 
Capacitance [µF] x Charging voltage [kV] 60.0 x 1.0/26.7 x 1.5/15.0 x 2.0/9.6 x 2.5/6.67 x 3.0 
Stored energy, J 30 
Inductance, µH 0.189 







表 5-6 50 J における計算条件 
Cavity length, mm 50 
Cavity diameter, mm 4 
Nozzle length, mm 20 
Nozzle half angle, deg. 0 
Capacitance [µF] x Charging voltage [kV] 100 x 1.0/44.4 x 1.5/25.0 x 2.0/16.0 x 2.5/11.1 x 3.0 
Stored energy, J 50 
Inductance, µH 0.189 
Resistance, mΩ 9.84 
 
 計算の結果を図 5-16 から図 5-19 に示す． 
 図 5-16 にインパルスビットと充電電圧の関係を示す．初期エネルギ及び充電電圧が高い条
件においてインパルスビットが高くなった．充電電圧が大きいほど放電電流が高くなり，初期
エネルギが大きいほどエネルギ密度及び投入エネルギが高くなったことでインパルスビット
は増加した．図 5-20 に初期エネルギ 30 J においての放電電流と時間の関係を示す． 
 図 5-17 にマスショットと充電電圧の関係を示す．初期エネルギ及び充電電圧が高い条件に
おいてマスショットが高くなった．インパルスビットと同様に初期エネルギと充電電圧が大き
くなり，エネルギ密度と放電電流が増加したことでマスショットも増加した． 
 図 5-18に比推力と充電電圧の関係を示す．充電電圧 1 kVの条件以外はどの条件においても，












































































































































































































表 5-7 主放電回路の変更に関する計算条件 
Cavity length, mm 50 
Cavity diameter, mm 4 
Nozzle length, mm 20 
Nozzle half angle, deg. 0 
Capacitance, µF 19.5 
Charging voltage, kV 1.8 
Stored energy, J 31.59 
Inductance, µH 0.0189/0.189/1.89 
Resistance, mΩ 0.984/9.84/98.4 
 
 計算の結果を図 5-22 から図 5-25 に示す． 
 図 5-22 にインパルスビットと回路抵抗の関係を示す．抵抗値が低いほど高いインパルスビ
ットを示した．図 5-26 にインダクタンス 0.0189 µH における放電電流と時間の関係を示す．図
5-26 に示すように若干ではあるが，回路抵抗値が低いほど放電電流が高くなり，5-2-3 項のよ
うにインパルスビットが向上した． 
 図 5-23 にマスショットと回路抵抗の関係を示す．抵抗値が低いほどマスショットが高く算
出された．図 5-26 に示すようにインパルスビットと同様に抵抗が低いほど放電電流が高くな
ることで，放電室内部のエネルギ密度が高くなりマスショットも増加した． 
 図 5-24 に比推力と回路抵抗の関係を示す．比推力については回路抵抗値を変更しても一定
の値を示した．インパルスビットとマスショットが同様の傾向を示したため，ほぼ一定の結果
を算出した． 
 図 5-25 に推進効率と回路抵抗の関係を示す．回路抵抗値が低いほど高い推進効率を算出し
た．回路におけるエネルギ損失が抵抗値の増加に伴い大きくなり，推進性能が低下した． 




























































































































































































さを 3 種類に分けてそれぞれを評価する．図 5-28 から図 5-36 に計算結果を示す． 
















 図 5-31 から図 5-33 に，放電室内部で発生する PTFE 昇華量分布の時間変化を示す．図の Axial 
distance は推進剤（放電室）長さで，0 mm の部分はアノードと推進剤が接している部分を，10 
mm や 30 mm などの部分はカソードと推進剤が接している部分を表している．計算結果から放
電室長さが増加することでエネルギ密度が低下し，推進剤壁面単位面積当たりの昇華量が低下
している．また，アノード付近とカソード付近の昇華量を比較するとアノード付近の方が良く















表 5-8 計算条件 
Cavity length, mm 10/30/50 
Cavity diameter, mm 4 
Nozzle length, mm 14 
Nozzle half angle, deg. 0 
Capacitance, µF 19.5 
Charging voltage, kV 1.8 
Stored energy, J 31.59 
Inductance, µH 0.189 













図 5-29 放電室長さ 30 mm における各物理現象と時間の関係 
 
 













































図 5-36 放電室長さ 50 mm におけるマッハ数分布と時間の関係 
 
5-3 実験によるアプローチ 




な PPT の考案を行った． 
 表 5-9 に本実験の条件を示す．5-2-1 項の放電室形状の変更における影響のトータルインパル
スの計算で，放電室長さ 50 mm が最も高トータルインパルスを達成したことから放電室長さを
50 mm までの条件とした．また，放電室直径は良い推進性能を示し推進剤利用量が多い放電室
直径 4 mm とした． 
 
表 5-9 実験条件 
Cavity length, mm 10/15/20/25/30/35/40/45/50 
Cavity diameter, mm 4 
Nozzle length, mm 18 
Nozzle diameter, mm 20 
Capacitance, µF 19.5 
Charging voltage, kV 1.8 
Stored energy, J 31.59 
 
 実験の結果を図 5-37 から図 5-38 に初期性能の取得実験の結果を示す． 




 図 5-38 に比推力及び推進効率と放電室長さの関係を示す．比推力については放電室長さが
増加するにつれ，放電室内のエネルギ密度が減少することで放電室内部の圧力が低下したため
である．推進効率についてはほぼ一定であることを確認した．この初期性能の取得実験におい
て最も高いインパルスビットを示したのは放電室長さ 50 mm の条件であった．この放電室長さ






図 5-37 インパルスビット及びマスショットと放電室長さの関係 
 
 
図 5-38 比推力及び推進効率と放電室長さの関係 
 
 次に，上記の実験で最も良い性能を示した放電室長さ 50 mm を用いて，トータルインパルス
を測定した結果を図 5-39 に示す．連続作動は 0.5 Hz の間隔で作動させ，約 72,000 ショットで
イグナイタがイグニッション放電を発生させても主放電が誘発されず作動が停止した．トータ
ルインパルス約 90.1 Ns を達成した． 
 






































































































ズル長さ 10 mm まではどの半頂角でもインパルスビットは増加していることが確認でき


















1) 本数値シミュレーションにおいて高インパルスビットを達成した放電室長さ 50 mm の条
件でトータルインパルスの測定実験を行った．結果，約 72,000 ショットで作動が停止した






第 6 章 長時間作動型パルスプラズマスラスタ 
 
6-1 はじめに 
 2-4 項より搭載を検討しているプロイテレス衛星 2 号機のメインミッションである 10 km 以
上の軌道遷移を行うにはトータルインパルス約 270 Ns 以上が必要になる．第 5 章で説明した
が，この高トータルインパルスを達成するには高インパルスビットと長時間作動が求められる．
第 5 章では高インパルスビットを達成することが可能な PPT の因子・パラメータを数値シミュ
レーションと実験により検証した．最終的に，実験においてトータルインパルス 90.1 Ns を達
成した．目標である 270 Ns の 1/3 倍まで到達し，後は推進性能を保ったまま長時間作動を行う
のみである．本章では長時間作動を可能にする PPT システムを考案したので報告する． 
 




が PPT は大きく分けて 2 種類存在する．その内，電極形状が平行平板状になっている電磁加速




1) Breech-fed 型 
2) Side-fed 型 





東京で開発された PPT-B20 はこの方式である 10-12．2)は，固体推進剤をばねにより左右の側面
から供給する方式である．1)と同様に放電室を形成するために両電極に段差などを設けており，
作動を行う毎に推進剤を押し出して損失した分だけ供給する方式である．Mars Space Ltd.と
Clyde Space Ltd.，University of Southampton により販売されている Pulsed Plasma Thruster for 
Cubesat Propulsion：PPUCAP にも採用され 89，約 1,125,000 ショットの長時間作動を達成した．






 電熱加速型 PPT においても推進剤供給機構の研究開発は進められているが，完全なる供給機





Side-fed 型の電熱加速型 PPT を開発し，長時間作動について試みた．図 6-1 に概略図と実機を，
表 6-1 に仕様と実験条件を示す．実験の条件はプロイテレス衛星 1 号機に搭載された条件で連
続作動実験を行った．結果，1,500 ショット付近で PPT ヘッド背面部よりプラズマ流の漏れ（図
6-2 に作動時の様子を示す）が観測され，約 6,000 ショット付近で作動が停止した．図 6-3 に作
動後の様子を示す．作動停止後，PPT ヘッドを解体すると放電室付近の推進剤やボディにチャ
ーリングの後を確認した．これは，第 5 章で計算された不均一な昇華が原因である．以上より
電熱加速型 PPT で供給機構を設けるには革新的な技術・アイデアが必要である． 
 
 
(a) 概略図 (b) 試作機 
図 6-1 Side-fed 型 PPT 
 
表 6-1 Side-fed 型 PPT の仕様と実験条件 
Cavity length, mm 10.0 
Cavity diameter, mm 1.0 
Nozzle length, mm 19.0 
Nozzle diameter, mm 5.7 
Nozzle half angle, deg. 23.0 
Capacitance, µF 1.5 
Charging voltage, kV 1.8 












(a) 正面（初期） (b) 背面（1,500 ショット） 
図 6-2 作動時の様子 
 
 
(a) ノズル側（ノズル無） (b) 推進剤部 
図 6-3 実験後の様子 
 




なるため，本研究では多放電室型 PPT を考案した． 



















図 6-4 MDR-PPT ヘッドの概略図 
 
6-3-1 1st MDR-PPT ヘッド 
 試作した 1st MDR-PPT ヘッドの写真を図 6-5 に示す．また，その仕様と実験条件を表 6-2 に
示す．1st は 8 つの放電室を有しており，ボディと推進剤が一体となっている．隣り合う放電室
の隙間距離（放電室間距離）は 1 mm である．このヘッドを用いて 1,000 ショットの連続作動
実験を行った．図 6-6 に実験後の様子を示す．図 6-6 から噴射選択した放電室以外の放電室に
おいても噴射が誘発または発生したプラズマが漏れたような煤が確認された．この原因は，以




















図 6-5 1st MDR-PPT ヘッド 
 
表 6-2 1st MDR-PPT ヘッドの仕様及び実験条件 
Number of cavity 8 
Cavity length, mm 15 
Cavity diameter, mm 3 
Nozzle length, mm 18 
Nozzle diameter, mm 8 
Stored energy, J 31.59 
Operational frequency, Hz 0.6 
Shot number 1,000 
 
 
図 6-6 実験後の様子 
 
Discharge room (select firing)
Discharge rooms (not select firing)
103 
 
6-3-2 2nd MDR-PPTヘッド 
 1st MDR-PPT ヘッドの設計変更を行い，放電室の気密性と冷却性を向上させた 2nd MDR-PPT
ヘッドを考案した．図 6-7 に 2nd MDR-PPT ヘッドの分解図と外観図を示す．表 6-3 に仕様を示
す． 
 
     
(a) 分解図 (b) 試作機 
図 6-7 2nd MDR-PPT ヘッド 
 
表 6-3 2nd MDR-PPT ヘッドの仕様 
Size, mm3 110 x 110 x 59 
Mass, kg 2.75 
Number of cavity 7 
Cavity length, mm 10.0 
Cavity diameter, mm 3.0 
Nozzle length, mm 18.0 
Nozzle diameter, mm 20.0 
 




隣接する放電室に発生したプラズマが影響を与えないようにするため最長で 10 mm の間隔を
設けた． 
 この 2nd を用いて 1st と同様の 1,000 ショットにおける連続作動実験を行った．本実験では，





Pressing board : Brass 
Nozzle : Brass 
Propellant: PTFE 
Anode : Copper 
Body: PTFE 




図 6-8 噴射画像 
 
 
図 6-9 作動後の写真 
 
 次に，放電室間距離を変更させシステムの小型及び軽量化を行った．2nd では最長で 10 mm
の放電室間距離を設けていたが，放電室形状やノズル形状，構造などを変更させずに放電室間
距離のみ 0 mm，1 mm，2 mm，3 mm，4 mm，5 mm と変更させた実験用 2nd MDR-PPT ヘッド









        
(a) ボディ (b) 外観 
図 6-10 放電室間距離を変更した実験用 2nd MDR-PPT ヘッド 
 
 
図 6-11 作動停止後 
 
6-3-3 温度測定 








2nd MDR-PPT ヘッド，単放電室型 PPT ヘッドを使用し温度変化の比較を行った．使用したサ
ーミスタは JT Thermistor104JT-025 である．サーミスタの定格は R25=100 kΩ，B 定数 4390 K 計














スタ設置位置を図 6-12 に示す．各 PPT ヘッドの仕様および実験条件を表 6-4 に，各 PPT ヘッ
ドの断面図を図 6-13 と図 6-14 に示す．結果を図 6-15 に示す． 
 
 
図 6-12 サーミスタ設置位置 
 
表 6-4 温度測定の条件 
 Anode shape Operation clock Shot number 
Single PPT 
Pressing board (40 mm x 40 mm, t=4 mm) 
+Anode(φ25, L=19 mm) 
0.6Hz 10,000 ショット 
MDR-PPT 














(a) 小型 2nd MDR-PPT (b) 2nd MDR-PPT（in Anode） 
図 6-14 MDR-PPT ヘッドの概略図 
 
 
図 6-15 温度測定の実験結果 
 
 結果より単放電室型 PPT ヘッドでは 100℃近い温度上昇をみせたが，アノード電極の大きい
2nd MDR-PPT ヘッドでは，60 ℃から 70 ℃前後と冷却板として機能していることが確認され
た．これによりアノードの体積を変えることで熱制御が可能である．人工衛星に搭載される機
器類は-30 ℃から 60 ℃の範囲で作動を行わなければならないという制約が存在する 125．今回
の実験では単放電室型 PPT ヘッドでは 1,800 ショット付近，小型 2nd MDR-PPT ヘッドでは








































 本章では高トータルインパルスを達成するために長時間作動型 PPT の考案を行った．その内
容をまとめる． 
 














た．以上より長時間作動型 PPT として，多放電室型 PPT は有用であることが示唆された． 
 
4) 最後に，2nd MDR-PPT ヘッドと小型化した 2nd MDR-PPT ヘッド，単放電室型 PPT ヘッド
の 3 種類を用いて連続作動時のアノード部における温度測定実験を行った．その結果，衛
星搭載コンポーネントが発生させる温度上限である 60 ℃を単放電室型 PPT ヘッドでは
1,800 ショット付近，小型 2nd MDR-PPT ヘッドでは 4,500 ショット付近，2nd MDR-PPT ヘ




第 7 章 50kg級超小型衛星搭載用 PPTシステム 
 
7-1 はじめに 
 近年，50 kg 以下の超小型人工衛星の開発及び打ち上げが活発化しており，これまでに行わ
れてきたミッションや運用とは異なる特異ミッションを遂行するために小型推進機が搭載さ
れる件数も増加してきている．PPT は小型・軽量化に優れており，2013 年に打上げられた
Surrey Satellite Technology Limited（SSTL）の 3U サイズである「STRaND-1」衛星に約
0.336 kg の µPPT が搭載された 82．また，2018 年度にイプシロンロケット 4 号機により打ち
上げられる革新的衛星技術実証プログラムに PPT を搭載した九州工業大学の 2U サイズであ





PPT システムを構築する．そして，本学では 50 kg 級プロイテレス衛星 2 号機の研究開発を行
っており，この 2 号機に搭載でき，かつ 50 kg 以下の超小型衛星にも適合させることができる
PPT システムを開発する．本章では，2 号機に搭載する際の構成や課題に沿って，第 5 章や第
6 章で培った内容を盛り込んだ PPT システム実機を開発したので報告する． 
 
7-2 プロイテレス衛星 2号機用 PPTシステム 
7-2-1 構成及び課題 
 本 PPT システムは，MDR-PPT ヘッド，主放電用キャパシタ，衛星搭載用電源装置である
























他の 50 kg 級超小型衛星に搭載する場合，衛星により搭載できるサイズや重量，要求性能によ





 次に，本 PPT システムに求められる課題を各サブシステム及びプロイテレス衛星 2 号機の
別に分類して説明する． 
 






























(b) 現在の PPU 用筐体は人工衛星搭載を考慮したものではないことから PPU にも衛星搭
載用筐体の設計・製作が必要である． 
 
4) プロイテレス衛星 2 号機 







 課題及び第 5 章で求めた結果を考慮し新たに 3rd MDR-PPT ヘッドを設計・製作した．図 7-
2 に製作したモデル図，表 7-1 に仕様を示す．また，図 7-3 に S_PPT ヘッドの写真を示す．図
7-3 の S_PPT ヘッドには後に説明する新型のイグナイタを装着している．S_PPT ヘッドの仕
様については第 5 章を参考にしている．5-2 項や 5-3 項より放電室長さ 50 mm と放電室直径 4 
mm の条件が最も高インパルスビットを達成する．また，ノズル長さは 15 mm 以下にするこ
とで性能が向上するため構造的に最も短い条件である 14 mm に，長時間作動及び軽量化のた
めにストレートノズルを採用した． 
 
   
(a) 外観 (b) 3D モデル 







表 7-1 3rd MDR-PPT ヘッド 
Size, mm3 153 x 153 x 90 
Mass, kg 1.59 
Number of discharge room 7 
Cavity diameter, mm 4 
Cavity length, mm 50 
Nozzle diameter, mm 20 
Nozzle length, mm 14 
 
 
図 7-3 単放電室 PPT 
 
 第 6 章に記載した 2nd MDR-PPT ヘッドの構造は，1 つの PPT ヘッドのボディに多数の放
電室を設けたものである．それに対して，3rd MDR-PPT ヘッドはカソード，アノード及び推




信頼性が向上した．すなわち，プロイテレス衛星 2 号機では 7 つの S_PPT ヘッドを搭載して
いるが，衛星の要求により自由に S_PPT ヘッドの個数を変更することができる．さらに，
S_PPT ヘッドは電線を接続すれば単体で作動可能である．ボディの材料は，テフロンよりも比
重の小さいポリエーテルエーテルケトン（Poly Ether Ether Ketone：PEEK，比重 1.3）樹脂
を使用し，軽量化に取り組んだ．また，前後のパネルは導電体の材料から絶縁体のポリエーテ






いることで，システムの重量を低減した．3rd MDR-PPT ヘッドの配線の様子を図 7-4 に示す．
図には取り付けてないが，電磁妨害（Electro Magnetic Interference：EMI）フィルタとして
銅製の円筒をそれぞれの PPT ヘッドのボディ部に取り付けた．これにより，PPT 作動時に発
生する電磁ノイズを軽減させる．2nd MDR-PPT ヘッドの重量は 2.75 kg であったが，3rd 







図 7-4 3rd MDR-PPT ヘッドの配線 
 
 次に，イグナイタの改良について説明する．まず，図 7-5 に従来型イグナイタを示す．図 7-
Anode distribution point 






なかった．従来型イグナイタ（S_PPT ヘッドに装着したイグナイタ）の全長は 56 mm，重量












グナイタの全長は 25mm，重量は 9.02g と小型で軽量となった． 
 
 





   
(a) 外観 (b) 3D モデル 










      
(a) 表面処理無し（カーボン無し） (b) 表面処理有り（カーボン有り） 
図 7-7 新型イグナイタの作動確認実験の様子 
 
7-2-3 キャパシタ及び PPU用筐体の開発 
 本 PPT システムを衛星に搭載するにはキャパシタを収納できる筐体が必要である．設計・製












護部品を図 7-9 に示す．  
 
 
図 7-8 キャパシタ用筐体 
 
 
図 7-9 絶縁体保護部品 
 
 図 3-3 に示したキャパシタを 13 枚並列接続（静電容量 19.5 µF，充電電圧 1,800 V を印加す









量は 0.70 kg であり，寸法は 92 x 156 x 142 mm3（ベースプレートを含まず）である．キャパシ
タの総重量は 2.47 kg，保護ケースの重量は 0.19 kg であるため，衛星搭載用キャパシタの総重
量（ワイヤーハーネス除く）は約 3.4 kg である． 
 次に PPU を保護する筐体を設計・製作した．図 7-10 に示す．PPU 用筐体はキャパシタ用筐
体の上に取り付ける構造となっている．すなわち，キャパシタ用筐体の天板は PPU 用筐体の底
板でもある．それ故に，キャパシタが発生させる熱及び PPU が発生させる熱がそれぞれに影響








用筐体と同様に電磁ノイズの影響を抑える役割もある．本筐体の総重量は 0.48 kg であり，寸
法は 46 x 202 x 142 mm3である．PPU 基板の重量は 0.5 kg であるため，衛星搭載用 PPU の総重















 以上のサブシステムを統合し，開発した本 PPT システムを図 7-11 に示す．ベースプレート
を含めた最大寸法は 160 x 226 x 250 mm3，配線などを含めた最大重量は 6.5 kg となった．以
下より本 PPT システムを MDR-PPT システム：MDR_S と呼ぶ．次項より推進性能測定や作
動確認等を行い，目標のトータルインパルス 269 Ns 以上を達成するのか調査した． 
 
 
図 7-11 開発した MDR_S 
 
表 7-2 MDR_S の仕様 
Size, mm3 160 x 226 x 250 
Mass, kg 6.5 
Number of discharge room 7 
Cavity diameter, mm 4 
Cavity length, mm 50 
Nozzle diameter, mm 20 
Nozzle length, mm 14 
Stored energy, J 31.59 





 3rd MDR-PPT ヘッドは S_PPT ヘッドを複数個設けた構造であるため，本研究室では 3rd 
MDR-PPT ヘッドで達成することができる総トータルインパルスは S_PPT ヘッドで達成する
トータルインパルスを S_PPT ヘッドの数分増加させることで求める．すなわち，第 5 章で達
成したトータルインパルス約 90.1 Ns を 7 つの S_PPT で達成したとして，3rd MDR-PPT ヘ
ッドで達成するトータルインパルスは約 630 Ns となる．以上から本章で製作した S_PPT（図
7-3）の性能評価を行い，トータルインパルスの測定実験を実施した．図 7-12 に実験結果，図
7-13 に作動時の写真を示す．結果は，約 110,000 ショットで作動が停止し，達成したトータル
インパルスは 92.0 Ns となった．以上から，MDR_S が達成できる総トータルインパルスは約
644 Ns である． 
 
 
図 7-12 S_PPT ヘッドにおけるトータルインパルスの結果 
 





















図 7-13 S_PPT ヘッドの作動時 
 
7-3-2 S_PPTの切り替え及び作動確認 
 7-3-1 項に 3rd MDR-PPT ヘッドで達成するトータルインパルスを測定した．しかし，測定し
たトータルインパルスはすべての S_PPT ヘッドにおいて作動を成功させないと達成すること
はできない．そのため，全 S_PPT ヘッドにおいて安定的に作動可能か，また各 S_PPT ヘッド
で切り替えが行えるか等の作動確認実験を実施する．3rd MDR-PPT ヘッドは放電室ごとにイグ
ナイタを保持していることから，イグナイタを選択することで作動させる放電室を自由に選択
することが可能となっている．また，本研究で使用する PPU は 3rd MDR-PPT ヘッドに対応し
ており，最大 7 つのイグナイタを自由に選択することが可能となっている．S_PPT ヘッドの位
置関係を図 7-14 に示す．本作動確認実験は大気中における各 S_PPT ヘッドのイグニッション










図 7-14 各 S_PPT ヘッドの位置関係 
 
表 7-3 作動確認実験の結果 
S_PPT 1,000 shots (out vacuum chamber) 1,000 shots (in vacuum chamber) 
#1 1,000 1,000 
#2 1,000 1,000 
#3 1,000 1,000 
#4 1,000 1,000 
#5 1,000 1,000 
#6 1,000 1,000 





ントに影響を与えないか調査した．また，プロイテレス衛星 2 号機における MDR_S の運用は
搭載予定の太陽電池セルやバッテリの仕様から地球を 5周する間の最初の 1周の日照時のみに
約 1,200 ショットの運転を行い，後の 4 周は充電モードに移行して電力を蓄える．これを 1 セ
ットとして，基本的に選択した S_PPT ヘッドの作動限界まで行う．その後，他の S_PPT ヘッ
ドに切り替え同様の運用を行う．図 7-15 にプロイテレス衛星 2 号機における MDR_S の運用概
略図を示す．それ故に，連続作動は約 1,200 ショットのみ行い，次の連続作動まで 6 時間以上
122 
 
の冷却を行う時間があることから，プロイテレス衛星 2 号機では 1,200 ショットの連続作動に
よって発生する温度が他のコンポーネントに影響しないか調査する必要がある．図 7-16 に測
定個所を示す．本実験では 1つの S_PPTヘッドを 3rd MDR_PPTヘッドの筐体部分に取り付け，
20,000 ショットの連続作動を行った．測定装置には株式会社チノー製の K 型シース熱電対
（1HKF011）と K 型熱電対の補償導線（WXJ）を使用した．また，熱電対で検出した温度を電
気信号として日置電機株式会社製のデータロガー（LR8402）を介して，PC に出力する． 
 図 7-17 と表 7-4 に実験結果を示す．温度測定の結果，アノードが最も高い温度（120 ℃程）
を示した．次に，高い温度（100 ℃程）を示したのは PPU の主放電トランスであった．それ以
外のキャパシタや IGN，ベースプレートは 60 ℃程を示した．MDR_S の基準温度であるベース
プレートに比べて，すべての測定点で高い温度を記録していることがわかった．また，熱平衡
が起こる噴射回数は約 7,000 ショット付近であった．20,000 ショットにも及ぶ連続作動実験で
は 100 ℃を超える場所が確認されたが，プロイテレス衛星 2 号機では連続作動は 1,200 ショッ
トのみしか行わず，その後 6 時間以上を冷却することになる．図 7-17 の点線部分が約 1,200 シ
ョット付近であり，表 7-4 より衛星搭載コンポーネントに影響を与える基準である 60 ℃以上
になる箇所はアノードのみである 125．しかし，唯一衛星構体と結合されているベースプレート
の温度が 26.4 ℃と低く，作動させない時間が 6 時間以上あることから輻射や伝導により熱は
逃げ，次の連続作動までには冷却されると考える．その一方で，プロイテレス衛星 2 号機以外
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図 7-17 MDR_S の連続作動時における温度測定の結果 
 
表 7-4 温度測定の結果 
 Temperature (1,200 shots), ℃ Temperature (20,000 shots), ℃ 
(a) Capacitor 26.6 49.2 
(b) PPU 53.9 97.4 
(c) S_PPT Anode 86.6 118.5 
(d) S_PPT_IGN 40.4 59.7 
(e) Base Plate 26.4 39.1 
 
7-4 まとめ 
 本章ではプロイテレス衛星 2 号機及び 50 kg 以下の超小型人工衛星に搭載し，10 km 以上の
軌道遷移を行うことが可能な PPT システムを開発した．その内容を以下にまとめる． 
 
1) 50 kg 以下の超小型人工衛星に搭載する際の構成や課題等をまとめ，特にプロイテレス衛
星 2 号機に搭載することが可能な PPT システムの仕様について検証した． 
 
2) 2nd MDR-PPT ヘッドは重量が重く，イグナイタは衛星搭載には向いていないことから新型
の 3rd MDR-PPT ヘッドを開発した．重量を 42%削減することができ，イグナイタの改良に
も成功した．また，キャパシタ及び PPU 用の筐体を開発し，3rd MDR-PPT ヘッドと統合さ
せた PPT システムである MDR_S を構築した． 
 




S_PPT ヘッド単体でトータルインパルスを測定し，92.0 Ns を達成した．以上より MDR_S
で達成することができるトータルインパルスは 644 Ns であることがわかる．これは 50 kg
級であるプロイテレス衛星 2 号機を約 24 km の軌道遷移を実証することができる． 
 
4) プロイテレス衛星 2 号機における MDR_S の運用は 1 セット，1,200 ショットの連続作動を
行った後，6 時間以上の待機及び電力を充電する．基本的にこれを作動限界まで続ける．
この 1,200 ショットの連続作動時に発生する温度を測定した．結果，衛星搭載コンポーネ
ントの基準温度である 60 ℃を超える部分が確認された．しかし，MDR_S の基準温度とな
るベースプレートとは離れた場所にあることから問題にはならない． 
 
5) 最後に，MDR_S をプロイテレス衛星 2 号機の熱構造モデル（Structural Thermal Model：STM）
に搭載して作動実験を行った．図 7-18 に示す．実験では正常に S_PPT ヘッドの切り替え
及び 1,000 ショットの連続作動実験に成功した． 
 
 





第 8 章 総括 
 
 本研究の目的は 50 kg 級プロイテレス衛星 2 号機及び 50 kg 以下の超小型人工衛星に搭載す
ることが可能，かつ 10 km 以上の軌道遷移を行うことができる高トータルインパルスを達成す













































った．結果，放電室長さ 50 mm の条件が最も高インパルスビットを達成した．この条件
で，高トータルインパルスを測定した結果，約 72,000 ショットの連続作動でトータルイン
パルス 90.1 Ns を達成した． 
 
 高トータルインパルスを達成するため，長時間作動が見込まれる長時間作動型 PPT ヘッドの
考案を行った． 
 
9) 推進剤供給機構を有する PPT ヘッドを考案した．しかし，数値計算で算出された不均一な
昇華により早期に作動が停止し，採用には至らなかった． 
 




11) 1st MDR-PPT ヘッドの各放電室の気密性を向上させた，2nd MDR-PPT ヘッドを考案した．
1,000 ショットの連続作動実験を行った結果，選択した放電室以外で誘発の跡は確認されな
かった．誘発以外に，放電室間距離や熱の問題等も考えられたが，それぞれの実験の結果，
問題が無いことを検証した．本研究では長時間作動型 PPT として，MDR-PPT ヘッドを採
用する． 
 
 最後に，これまでに研究してきた内容を応用して PPT システム，実機を開発した． 
 
12) 本 PPT システムである MDR_S をプロイテレス衛星 2 号機に搭載することを前提に仕様に
ついて検証した． 
 
13) 2nd MDR-PPT ヘッドは重さなどに問題があることからそれぞれ独立した S_PPT ヘッドを
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7 つ搭載した軽量型 3rd MDR-PPT ヘッドを開発し，約 42%の重量削減に成功した．また，
MDR_S のサブシステムであるキャパシタと PPU 用に筐体を開発した．開発した MDR_S
のサイズは 160 x 226 x 250 mm3，重量は 6.5 kg となった． 
 
14) 開発した MDR_S の推進性能測定実験を行った．結果，すべての S_PPT ヘッドにおいて作
動の切り替えと安定的な連続作動を確認した．また，S_PPT ヘッド単体でトータルインパ
ルス 92.0 Ns を達成したことから，MDR_S における総トータルインパルスは 422 Ns を達
成することが示唆された．これは 50 kg 級超小型人工衛星を約 24 km の軌道遷移を行うこ
とが可能である． 
 
15) その他，連続作動時の温度変化について実験により測定したが，プロイテレス衛星 2 号機
における MDR_S の運用では衛星搭載コンポーネントに影響を与えないことがわかった．
仮に，影響がある場合は MDR_S に MLI や熱制御機器を搭載することを考えている． 
 
 最後に，図 8-1 と図 8-2 に本研究で開発した MDR_S が世界中で開発されている PPT の性能
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